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LINEAS DE CURVATURA MEDIA 
DE LOS PERFILES LAMINARES 
DE N. A. C. A. 
Por GREGORIO MILLAN BARBANY 
Ingeniero Aeroniutico del I. N. T. A. 
INGENIERIA AERONAUTICA se complace en dar a conocer 
el siguiente articulo, resumen del Informe Tecnico realizado 
por nuestro querido companero de Redaccion Gregorio Millan 
en el Instituto Nacional de Tecnica Aeronautica, donde 
presta sus servicios, y que este, amablemente, nos permile 
publiquemos. 
SUMARIO. 
Se deducen teoricamente, utilizando la teoria lineal de 
perfiles delgados en la forma dada por BIRNBAUM, las ecua-
ciones de las 'lineas de curvatura media de las familias de 
perfiles laminares de N. A. C. A., dadas sin demostracion en 
algunas de sus publicaciones. Se calculan los valores teori-
cos de las principales caracteristicas aerodinamicas y se com-
paran con algunos valores experimentales, comprobando que 
si bien la marcha general es satisfactoria, la coincidencia de 
valores numericos es, a menudo, defectuosa, aun cuando los 
errores puedan disminuirse, a veces, aplicando correcciones 
que tomen en cuenta la influencia dell espesor. 
1. INTRODUCTION. 
Las diversas familias de perfiles de N. A. C. A. 
se obtienen combinando lineas de curvatura me-
dia y distribuciones basicas de espesor en la forma 
conocida (1). En las familias de cuatro1 y cinco ci-
fras se adopto una distribucion basica de espesor 
i'mica, deducida empiricamente (similar a las de los 
perfiles CI,ARK y GOTTINGEN 398), cuyo espesor 
maximo estaba situado al 30 por 100 de la cuerda: 
las lineas de curvatura media se formaron por union 
de arcos de parabola, ciibicas y rectas, intentando 
obtener buenas caracteristicas 'aerodinamicas globa-
les (Cm pequefio; CL grande, etc.) con for-
mas sencillas,. tomando solamente en cuenta, en una 
primera aproximacion, las magnitudes que mas di-
rectamente influian en las citadas caracteristicas 
aerodinamicas, como, por ejemplo, la airvatura 
maxima y sti posicion, etc. 
Investigaciones teoricas y experimentales pos-
teriores llevaron a la cpnviccion de que, con dis-
tribuciones de presion adecuadas, seria posible man-
tener la capa limite laminar sobre una gran por-
cion de la superficie del perfil (debidamente puli-
mentada), lo que permitiria reducir el coeficiente 
de resistencia en mas de un 50 por 100 con respec-
to a su valor en un perfil clasico del mismo espe-
sor. Asi nacieron los perfiles laminares, cuya ley 
de generacion fue analoga a la de las familias pre-
cedentes, pero con distribuciones basicas de espe-
sor y lineas de curvatura media deducidas teorica-
mente. La distribucion basica de espesor se calculo 
mediante representacion conforme, utilizando el 
metodo de THEODORSEN (2), para realizar la dis-
tribucion de presiones prefijada en el perfil sime-
trico, bajo angulo de ataque nulo, al objeto de fijar 
el punto de transito del regimen laminar al turbu-
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lento en la capa limite en la posicion conveniente. 
Las nuevas formas diferian de las precedentes, 
principalmente en la posicion mas retrasada del 
espesor maximo y en la mayor curvatura del borde 
de ataque. Al mismo resultado se habia llegado al 
o x 
b.a. 
(a) 
tratar de obtener formas de perfiles de helice con 
efectos de compresibilidad retrasados (3 y 4). 
La curvatura del perfil tiene por objeto propor-
cionar el coeficiente de sustentacion necesario con 
la minima distorsion del campo de presiones del 
perfil simetrico a incidencia inula. En primera*apro-
ximacion, y para el angulo de ataque de proyecto, 
la distribucion de sustentacion del perfil a lo largo 
de la cuerda puede calcularse por la teoria de per-
files delgados para la linea de curvatura media. 
Esta distribucion de sustentacion y la de presiones 
para el perfil simetrico a incidencia nula permiten 
deducir las distributions de presiones de extra-
dos e intrados del perfil curvado, de espesor finito, 
con aproximacion suficiente (5). Para un coefi-
ciente de sustentacion dado, la distribucion de sus-
tentacion que produce distorsion minima del cam-
po de presiones debido al espesor del perfil, es una 
distribucion uniforme (fig. 1, a). Cualquier otra dis-
tribucion de sustentacion produce perturbaciones de 
presion locales de mayor amplitud., Pero la distri-
bucion de sustentacion uniforme origina condicio-
nes muy severas en el borde de salida x = 1 del 
perfil, y se comprueba experimenta'lmente que es 
irrealizable en la practica, por lo que es preferible 
una distribucion de sustentacion constante solamen-
te desde el borde de ataque hasta el punto x = a, 
con decrecimiento lineal a cero entre x = a y x — b 
y sustentacion nula entre este punto y el borde de 
salida (fig. 1, b). Tal es la solution adoptada para 
•las lineas de curvatura media de las familias de 
perfiles laminares de N. A. C, A. En lo que sigue 
vamos a ver como pueden calcularse las formas de 
las lineas de curvatura media capaces de r«alizar 
una distribucion de sustentacion como la de la fi-
gura 1, b, y el angulo de ataque correspondiente. 
Los resultados fueron dados a conocer, sin de-
mostracion, en- varias publicaciones de N. A. C. A. 
(4 y 6). 
2. DISTRIBUCION DE SUSTENTACI6N. 
Se trata de cafcular la linea de curvattura media 
capaz de realizar la distribucion de sustentacion de 
la figura 2. Son datos del problema el coeficiente 
de sustentacion Ctt del perfil a y b. 
El valor de Cit se calcula de la ecuaciotv. 
c/I•a + Y (*_a)C/'=^c,'' 
obteniendose: 
2C,. 
C, = 1 • [11 
'' a + b 
Por consiguiente, la ley de distribucion de la 
sustentacion a lo largo de la cuerda es: 
2 _ _ \ 
Q (x) — C. para 0 -\ x ^ a; 
a + b h I 
_ . , 2 „ b-x _ _ . } l 2 l 
C, (x) = Cf para a -^ x ^ b; [ 
a-\-b ' b — a I 
C; (x) = 0 para 6 \ X K 1 . / 
b.a. b.s 
Figura 2. 
I J 
/' 
b.s. 0 b.a. 
Figura I. (b) 
b l 
bs. 
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3. METODO DE CAECULO. 
La teoria de perfiles delgados de BIRNBAUM (7) 
sustituye el perfil por una capa de torbellinos liga-
dos, situada sobre la linea de curvatura media, con 
distribution de circulation r (x). El eaimpo die ve-
locidades se obtiene superponiendo a la velocidad 
de traslacion Voo la velocidad v inducida por la 
capa de torbellinos, y fa forma de da linea de cur-
vatura media se deduce de la condition cinematica 
de tangencia: 
(Voo + v ) n = 0 , [3] 
siendo n la normal a la linea de curvatura media 
en el punto considerado. 
En teoria lineal, las componentes « y i» de la 
velocidad de perturbation se suponen pequenas 
frente a V M ; el angulo de ataque « f tambien es 
pequeno y la capa de torbellinos se situa sobre la 
cuerda. Con ello y con el convenio de signos indi-
cado en la figura 3, la condition cinematica se ex-
presa asi, en primera aproximacion: 
d
 y VOT sen at+v „ 
dx VJO cos «• -\- u Voo 
| Voo sen oCt, 
[41 
0 X 
Figura 3, 
La velocidad v inducida por la banda de torbelli 
nos esta dada por la formula: 
1 rl r (') 
2r. J 0 x — S 
[5] 
donde £P significa valor principal en el sentido de 
CAUCHY. 
La circulation r (£) se relaciona con la inten-
se dad de sustentacion mediante la formula de K U T -
TA-JOUKOWSKY : 
P V „ r © = 0 , (9-£-P V 8 « ' 
obteniendose: 
r (9 = Voo c,(9 [6] 
Por consiguiente, 
Voo 4 i r J 0 X — % 
y si se lleva este valor a [4], resulta: 
[7] 
= a,- — 
dx ' 4 7U J I 
1 c f ® 
0 X— £ rfg. 
Introduciendo en esta formula los valores de C, 
dados en [2] , se obtiene la siguiente ecuacion para 
el calculo de la linea de curvatura media: 
4L-. SL_[,/-_U_ 
dx 2Tz(a + b) L J o x - $ 
b
~
a
 Ja X~Z J 
4. CAECUEO DE LA INTEGRAL [8] . 
Haciendo 
+ 
[81 1 
Ii (x) = £ / ; 
a
_d±_ 
0 x — ?, 
se obtiene: 
e->0[J0 X — £ J jc+sX — £J 
= lim[— L e - f - L x - L | x — a|-f-Ls] = L x - L | x — a | . 
Analogamente, con. 
- 1 — I d s , 
a X — 5 
resulta: 
I, (JO = (6 a ) 4 - ( x - 6 ) ( L | J t - 6 | - L | x - a | ) . | 
Llevados estos valores a [8] , se obtiene (*): | | 
1 
£L = „. ^ — k (x) + —L_ i2 (x)l = 
*x 2 x ^ + 6) L 6 - a J 
S r 
= a, L X 4 1 -
' 2x(a + 6)|_ 
(i+~-)L\x-a\+-^-L\x-b\l 
\ b — a I b — a J 
PJ 
(*) Observese que aun cuando Ii (x) e I2 (.r) son infini-
tos ipara x = a, ambos infinitos se compensan en [9]. La ex-1 
plicacion es obvia: Ii (x) e 1= (x) carecen separadamente de ; 
valor. principal en el extremo x — a, puesto que C, (a) e3j 
finito no nulo, pero : tiene valor principal en o porque la . | 
dx 
funcion C, (£) es continua en £ = a con derivadas finitas a !( 
ambos lados. 
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5. INTEGRACION DE EA ECUACION [9 ] . 
El valor de y es, por consiguiente: 
y (x) = a,x - / Hi M + 
' 2K(a + b) Jo. L 
+ ~— k(x)]dx-rK. [10] 
b— a J 
La condicion y (0) = 0 da K = 0. E l valor 
de a. se deducira de la condicion y (1) — 0. 
Al efectuar la integrat ion se obt iene: 
v = «, x - \x L x + 
' 2 x (a + b) L 
i ax - b) 
b-a f Llx —6] — — — ^ L \ x - a \ -
(x-by (x-ay_bLh OLL 
4 4 2 2 
[11] 
6= a2 \ ~| 
T T/J-
6. ANGULO DE ATAQUE IDEAE. 
El valor del angulo de ataque ideal af ee: 
Al hacer en ella b — 1, se obtiene: 
c/- ( i l l 
v = 1 — (a ~ *>2 L | a - x 
* 2x ( l+a ) | l - « L 2 
(1 — x)2 L | 1 - x (1 - x)2 - ', [16] 
-La-a)2] xLx f g — hx 
Esta formula es la empleada en las familias de 
perfiles laminares de uso corriente, con, valores de a 
que oscilan entre' 0,4 y 0,7. En general, a = 0,5 
6 ( / = 0,6. En la designacion de estos perfiles se 
agrega el valor de a al final. 
Si en la formula [16] se hace a= 1, se obtie-
ne la ecuacion: 
4x L 
L(l-x) + L l - x [17} 
utilizada en perfiles de palas de helice de gran ve-
locidad. 
2 T (a + b) h, 
siendo: 
h = — i — [-J- (1 - a)2 L (1 - a) -
b — a \_ 2 
• — (I - bY- L (1 - b) + — (1 - b)" • 
2 4 
_<_L
 ( i _ fl) 
4 '] £ , 
' -^ [•• (7 L -T)-{T"-r) ] 
[13] 
[14] 
8. COEEICIENTE DE MOMENTO CON RESPECTO AE 
CENTRO AERODINAMICO. 
La teoria de perfiles fija, en primera aproxima-
cion, el centro aerodinamico en el punto .rc a = — . 
El coeficiente de momlento con respecto a este pun-
to se calcula facilmente (fig. 4), obteniendose: 
SrCf44 (3 + 3 (« + &))]' [ 18] 
7. LiNEA DE CURVATURA MEDIA. 
Con ello la formula [11] puede escribirse en-
la forma: . 
y = - — — \l-(a-x)*Ha-x\-\ 
2%(a + b) ( b-a 12 _ J 
- — 0-x)"L\ b-x\+ — ( 6 - x ) 2 - [li] 
(a — x)s — xhx + g - hx{ 
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9. ANGUIvO DE SUSTENTACION NUEA. 
El angulo de sustentacion nulla se deduce de la 
formula: 
C;. = 2 x( at — «„), 
•obteniendose: 
Si en esta formula se introduce el valor de at dado 
en [12] y se expresa el resultado en grados, se 
obtiene: 
C,t 2* \a + b J l J 
10. VAEORES NUMERICOS. 
Los datos numericos para los calculos que si-
guen han sido tornados de la referenda 6. 
En la tabl'a I se dan las ordenadas de las lineas 
de curvatura media correspondientes al caso 
b = 1, para diversos valores de a. 
En la tabla II se da la variacion del angulo de 
ataque ideal a( con a para b = 1, b = 0,95 y 
b = 0,90, y para un coeficiente de sustentacion 
ideal C/f = 1. 
En la tabla III se da la variacion de COT,, 
con a para los mismos valores de b y Cit que en 
la tabla II . 
En la tabla IV se da la variacion del angulo de 
sustentacion nula «°o com a para los mismos valores 
de b y Q
 t que en las tablas II y III . 
En la figura 5 se compara la distribucion de sus-
tentacion teorica de la linea de curvatura media 
a = 0,6,, b = 1 bajo el angulo de ataque ideal 
a' =0 ,52° , con la distribucion experimental dedu-
cida de los valores de la referenda 8, correspon-
dientes al ensayo del perfil laminar 66,2-215, 
a = 0,6. La marcha general de ambas distribucio-
nes es 'analoga, y el desacuerdo numerico,, debido a 
la influencia del espesor, se disminuye considera-
blemente al aplicar la correccion aproximada de 
J. AI ,I ,EN (5), como puede verse en la figura. 
En la figura 6 se da la variacion die la orde-
nada maxima ymix de la linea de curvatura media 
con a para b = 1 y C/( = 1. El mismo coeficiente 
de sustentacion en una linea de curvatura media de 
la familia de cuatro cifras, con ordenada maxi-
ma al 50 %, exigiria una ymkx = 8 % c. Por el con-
trario, con un perfil de la serie 230 bastaria un 
En la figura 7 se da la variacion de la posi-
cion xm de la ordenada maxima con a para b = 1 
y Cif = 1. Se ve que los perfiles son de curvatura 
retrasada, por lo que pueden predecirse coeficientes 
de momento grandes. 
En la figura 8 se representa la variacion. de «J 
con a, segun los datos de la tabla II . Puede verse 
la disminueion del angulo de ataque ideal al mo-
verse hacia el borde de salida la distribucion de 
sustentacion o, lo que es lo mismo, la curvatura 
maxima. 
En la figura 9 se representa la variacion de 
Cmiji con a, segun los datos de la tabla III. Puede 
verse la disminueion previsible del coeficiente de 
momento, en. valor absolute, al adelantar la dis-
tribucion de sustentacion hacia el borde de ataque. 
Se incluyen tambien algunos valores experimenta-
les, indicando el espesor del perfil ensayado, con los 
que puede verse buen acuerdo, excepto para valo-
res grandes de a: 
En la figura 10 se da la variacion del angulo «°o 
de sustentacion nula con a, segun' los datos de la ta-
bla IV. Puede verse el aumento del angulo de sus-
tentacion nula, en valor absolute, al moverse la sus-
tentacion hacia el borde de salida. 
Estas tendencias han sido confirmadas teorica y 
experimentalmente, asi como tambien por otras li-
neas de curvatura media, como, por ejemplo,. las 
correspondientes a las familias de perfiles de 
N. A- C. A. de cuatro y cinco cifras. 
De las figuras 5 y 9 puede deducirse que la 
marcha general de las curvas teoricas y experimen-
tales es analoga, pero que el acuerdo numerico no 
siempre es satis factorio, aun cuando el error pue-
de disminuirse aplicando correcciones que, como 
la de J. AixEN, toman en cuenta la influencia del 
espesor. 
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TABLA I 
Lima de curvatura de los perfiles lamina/res de N. A- C. A., b = 1. 
X 
% e 
Y %c 
a = 0,4 a = 0 , 5 a = 0,6 a = 0,7 a = 0,8 a = 0,9 a = 1,0 
0 
0,5 
0,75 
1,25 
2,50 
5,0 
7,5 
10 
15-
20 
25 • 
30 
35 
40 
45 
50 
55 
60 
65 
70 
75 
80 
85 
90 
95 
100 
0 
0,366 
0,514 
0,784 
1,367 
2,330 
3,131 
3,824 
4,968 
5,862 
6,546 
7,039 
7,343 
7,439 
7,275 
6,929 
6,449 
5,864 
5,199 
4,475 
3,709 
2,922 
2,132 
1,361 
0,636 
0 
0 
0,345 
0,485 
0,735 
1,295 
2,295 
2,970 
3,630 
4,740 
5,620 
6,310 
6,840 
7,215 
7,430 
7,490 
7,350 
6,965 
6,405 
5,725 
4,955 
4,130. 
3,265 
2,395 
1,535 
0,720 
0 
0 
0,325 
0,455 
0,695 
1,220 
2,080 
2,805 
3,435 
4,495 
5,345 
6,035 
6,570 
6;965 
7,235 
7,370 
7,370 
7,220 
6,380 
6,275 
5,505 
4,630 
3,695 
2,720 
1,755 
0,825 
0 
0 
0,305 
0,425 
0,655 
1,160 • 
1,955 
2,645 
3,240 
4,245 
5,060 
5,715 
6,240 
6,635 
6,925 
7,095 
7,155 
7,090 
6,900 
6,565 
6,030 
5,205 
4,215 
3,140 
2,035 
0,965 
0 
0 
0,287 
0,404 
0,616 
1,077 
1,841 
2,483 
3,043 
3,985 
4,748 
5,367 
5,863 
6,248 
6,528 
. 6,709 
6,790 
6,770 
6,644 
6,405 
6,037 
5,514 
4,771 
3,683 
2,435 
1,163 
0 
0 
0,269 
0,379 
0,577 
1,008 
1,720 
2,316 
2,835 
3,707 
4,410 
4,980 
5,435 
5,787 
6,045 
6,212 
6,290 
6,279 
6,178 
5,981 
5,681 
5,265 
4,714 
3,987 
2,984 
1,503 
0 
0 
0,250 
0,350 
0,535 
0,930 
1,580 
2,120 
2,585 
3,365 
3,980 
4,475. 
4,860 
5,150 
5,355 
5,475 
5,515 
5,475 
5,355 
5,150 
• 4,860 
4,475 
3,980 
3,365 
2,585 
1,580 
0 
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TABLA II 
Variacion del dngulo. de ataque ideal a. en funcion de a para diversos valores de b y Cii = 1. 
a 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 
a
'l 
b = 1 4,56 4,43 4,17 3,84 3,46 3,04 2,58 2,09 1,54 0,90 0 
b = 0,95 5,0 4,85 4,60 4,16 3,84 3,42 2,95 2,45 1,91 1,30 
6 = 0 , 9 5,42 5,27 5,0 4,61 4,21 3,77 3,29 2,79 2,25 1,65 
TABLA III 
Variacion del coeficiente de momento Cm., en funcion de a para diversos valores de b y Cit = 1. 
a 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 
c m 
6 = 1 - . 0 8 3 - . 0 8 6 — .094 - . 1 0 6 - . 1 2 1 — .139 - . 1 5 8 - . 1 7 9 - . 2 0 2 - . 2 2 5 — .250 
b = 0,95 - . 0 6 7 — .070 — .078 — .091 - . 1 0 6 — .124 — .144 — .166 — .189 — .213 - . 2 3 3 
b . = 0,9 - . 0 5 0 
— .053 - . 0 6 2 — .075 — .091 — .110 - . 1 3 0 - . 1 5 2 — .175 - . 2 0 0 - . 2 2 5 
TABLA IV 
Variacion del dngulo de sustentacion nula a° en funcion de a para diversos valores de b y Cit = 7 . 
a 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 • 1,0 
• 
a 
0 
6 = 1 - 4 , 5 6 - 4 , 6 8 - 4 , 9 4 - 5 , 2 7 - 5 , 6 5 - 6 , 0 7 - 6 , 5 3 - 7,02 - 7 , 5 7 - 8 , 2 1 - 9 , 1 1 
b = 0,95 - 4 , 1 3 - 4 , 2 7 - 4 , 5 2 - 4 , 9 6 - 5 , 2 8 - 5 , 7 0 - 6 , 1 7 - 6 , 6 7 - 7 , 2 1 - 7 , 8 2 - 8 , 5 9 
6 = 0 , 9 — 3,70 - 3 , 8 5 - 4 , 1 3 - 4 , 5 1 - 4 , 9 1 - 5 , 3 5 - 5 , 8 3 - 6 , 3 3 - 6,87 — 7,47 - 8 , 8 3 
0.3 
0.2 
0.1 
» Ft i> t> • P 
t * ft » i i X i < K * 1 i < 
< «"" £> 
© 
Jioi I'O pf 'files de/tn dos 
» — 
X 
® 
Cor 
Exp 
•ecch 
tri/ne 
n de 
ntal 
Alle; por ties/ esor < ) * * 
JO .20 .30 .10 .50 .60 .70 .80 .90 W 
Fig. 5. — Distribution de sustentacion teorica y experimental del perfil laminar N. A. C. A. 
66,2-215; a = 0,6; C . = 0 , 2 . 
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ymdx 
Fig, 6. — Variacion de la ordena-
da maxima y m 4 x en funcion de a. 
%; 
uv 
10 
LQ 
•0 
.20 .30 .40 .50 
a—• 
.SO JO .80 .90 W 
Fig. 7. — Variacion de Ja posi-
tion x
 m de la ordenada maxima 
en £unci6n de a. 
-J— 
Esa 
-<)—18% 
Fig. 9 — V a r i a c i 6 n del ceeficien-
te de momento Cm en funcion 
de a; Ct = I ; b = i,o, 0,95 y 
0,90. 
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Fig. 8. — Variacion del angulo de 
ataque ideal a'. en funcion de a; 
C, = i ; 6=1,0 , o,9S y 0,90. 
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Fig. IO.—Variacion del angulo 
de sustentacion nula «°o en fun-
cion de a; C, = I; b = i,o, 0,9; 
y 0,90. 
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